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AEROELASTISCHE UNTERSUCHUNG EINES V-LEITWERKS
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Zusammenfassung
Die Hecksektion des im Entwurf befindlichen, hybrid-elektrischen Motorseglers FVA 30 der Flugwissen-
schaftlichen Vereinigung Aachen wird auf seine dynamische und aeroelastische Stabilita¨t untersucht, um
mo¨gliche Auswirkungen auf den Design-Prozess abzuscha¨tzen. Das V-Leitwerk mit elektrisch angetrie-
benen Propellern an den Spitzen wird hierzu bzgl. klassischem Leitwerksflattern, Bodenresonanz und
Whirl-Flattern untersucht. Leitwerksflattern wird mittels numerischer Parameterstudien in MSC Nastran
analysiert. Zur Stabilita¨tsuntersuchung bzgl. Bodenresonanz kommt eine Kombination aus Parameterstu-
dien mit einem analytischen Modell und numerischen Validierungsrechnungen mit der MKS-Umgebung
SIMPACK zum Einsatz, wa¨hrend Whirl-Flattern in Studien mit einer Streifentheorie fu¨r den starren Propel-
ler sowie MKS-Simulationen bewertet wird. Die Untersuchungen zeigen, dass im betrachteten Parame-
terraum als einzige Instabilita¨t ein Ruderflattern durch Kopplung der Rudereigenform bei freier Steuerung
mit der ersten Schlagbiegung des Leitwerks auftritt. Diese la¨sst sich durch ausreichenden Rudermas-
senausgleich verhindern. Gegen Whirl-Flattern zeigt das Leitwerk hohe Reserven bzgl. der ersten Ei-
genfrequenzen der Hauptstruktur. Eine Instabilita¨t durch Bodenresonanz ist aufgrund der Geometrie der
Propellerbla¨tter ga¨nzlich ausgeschlossen. Vergleiche der MKS-Simulationen mit den Parameterstudien
besta¨tigt diese Ergebnisse. Somit haben aeroelastische Randbedingungen kaum Auswirkungen auf die
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1. EINFU¨HRUNG
Die Flugwissenschaftliche Vereinigung Aachen
(1920) e.V. forscht als studentischer Verein in ihrem
aktuellen Projekt FVA 30 an der Entwicklung und
dem Bau eines zweisitzigen, hybrid-elektrischen
Motorseglers. Mit diesem soll die Mission ”Von
Aachen nach Berlin schneller und effizienter als
mit dem Automobil “ erreicht werden. Zu diesem
Zweck wird ein Entwurf auf Basis des an der Uni-
versita¨t Stuttgart entwickelten elektrischen Motor-
seglers eGenius [1] verfolgt. Dabei sollen die vor-
dere Rumpfsektion sowie die Flu¨gel u¨bernommen
und die gesamte Hecksektion inklusive des hybrid-
elektrischen Antriebsstranges neu entwickelt wer-
den.
BILD 1. Aktueller Entwurf der FVA 30
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Der Antriebsstrang wird aus zwei Propellern mit
Direktantrieb durch zwei Elektromotoren bestehen,
die in leistungsaufwendigen Flugphasen aus einer
Batterie und im Streckenflug aus einem Methan-
Range-Extender gespeist werden. Die Elektromo-
toren sind an der Spitze eines V-Leitwerks plat-
ziert, was zwei Propeller mit großem Durchmes-
ser und damit hohem Wirkungsgrad und niedriger
La¨rmemission ermo¨glicht. Bild 1 zeigt den aktuel-
len Entwurf mit Leitwerk und Propellern.
Aktuell befindet sich das Projekt im U¨bergang vom
Vorentwurf in die Detailauslegung, sodass eine Be-
wertung der Realisierbarkeit des Entwurfs durch-
gefu¨hrt wird. Hierzu geho¨rt die vorla¨ufige Bewer-
tung der aeroelastischen Stabilita¨t im geplanten Be-
triebsbereich. Das Auftreten aeroelastischer Insta-
bilita¨ten kann schnell zur Zersto¨rung des gesamten
Flugzeugs im Flug fu¨hren und muss deshalb bei der
Zulassung durch geeignete Mittel ausgeschlossen
werden [2]. Da die FVA 30 eine unkonventionelle
Konfiguration darstellt und mit den schweren Mas-
sen an den Leitwerksspitzen sowie den großen,
elastisch gelagerten Propellern das Potential fu¨r
verschiedene Instabilita¨tspha¨nomene bietet, sollen
schon im Vorentwurf Studien durchgefu¨hrt werden,
um mo¨gliche Probleme erkennen und durch De-
signa¨nderungen beheben zu ko¨nnen.
Ziel dieser Untersuchung ist, den aktuellen Entwurf
mit seinen Parametern auf verschiedene Instabi-
lita¨ten, insbesondere das klassische Leitwerksflat-
tern, Whirl-Flattern durch Beteiligung der Propel-
leraerodynamik sowie Bodenresonanz durch Kopp-
lung der Propellerblattdynamik mit der Dynamik
des Leitwerks zu untersuchen. Mittels der durch-
gefu¨hrten Untersuchungen sollen sichere Para-
meterbereiche sowie eventuell kritische Instabi-
lita¨tsmechanismen identifiziert werden. Dabei kon-
zentriert sich diese Arbeit auf die Hecksektion der
FVA 30, da die Flu¨gel als schon fliegende Bauteile
als weniger kritisch anzusehen sind. Die aeroelasti-
sche Stabilita¨t des Gesamtflugzeugs wird nach der
Detailauslegung final u¨berpru¨ft werden.
2. MODELLE
Die Struktur des Leitwerks der FVA 30 be-
steht aufgrund der mehrachsigen Belastung
durch Schub, Aerodynamik und Massenkra¨fte
aus einem Viergurt-Tra¨ger in Faserverbund-
Sandwichbauweise. Zwei Holme bei 25 % und
60 % Sehnentiefe schließen dabei einen Holm-
kasten aus schubtragendem CFK-Gewebe in
±45°-Lagen ein (hellgrau in BILD 2 links). An den
Ecken des Holmkasten befinden sich Gurte aus
Unidirektionalen Schichten in 0°-Ausrichtung zur
Aufnahme der Normalkra¨fte (dunkelgrau in BILD 2
links). Zur Versteifung sind entlang der Spannweite
vier Rippen vorgesehen. Das an der Hinterkante
befindliche Ruder besteht aus CFK-Gewebe und
umfasst 35 % der Sehnentiefe. Die Basisdaten
des Leitwerks sind in TAB. 1 hinterlegt. An der
Wurzel sind die beiden Leitwerksha¨lften mit der
hinteren Rumpfro¨hre verbunden, die ebenfalls als
CFK-Sandwich-Schale ausgefu¨hrt ist.
Modelliert wird das Leitwerk mit FE-Schalen-
elementen sowie angeschlossenen Punktmassen
fu¨r zusa¨tzliche Massen wie den Motor an der Leit-
werksspitze und die durch das Leitwerk verlaufen-
den Kabel. Der Rumpf wird als Balken approximiert.
BILD 2. Strukturelles und aerodynamisches Gitter
einer Leitwerksha¨lfte
Die instationa¨re Aerodynamik wird fu¨r die klassi-
schen Flatterrechungen mittels der Doublet-Lattice-
Methode (DLM) modelliert [3]. Eine Leitwerksseite
wird hierzu mit 24x12 Boxen diskretisiert (vgl. BILD
2 rechts) und die Verformung der Struktur mittels ei-
nes Infinite-Plate-Splines (IPS) auf das aerodyna-
mische Gitter interpoliert. Als Interface fu¨r die an-
greifenden Propellerkra¨fte dient ein Knoten an der
Propellernabe (vgl. BILD 2 links).
Da durch die fru¨he Entwurfsphase viele fu¨r die
Dynamik entscheidende Parameter noch mit Unsi-
cherheiten belegt sind, werden zusa¨tzlich zu einem
Basisentwurf Bereiche fu¨r ausgewa¨hlte Parameter
definiert. Hierzu geho¨ren insbesondere die Masse
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Nenndrehzahl Propeller 1500 min−1
TAB. 1. Kenndaten des Leitwerks der FVA 30
der Motorgondel sowie deren Abstand zur Vorder-
kante. Auch der strukturelle Aufbau wird variiert,
indem auch Entwu¨rfe mit dem doppelten Lagen-
aufbau wie der aktuelle statische Vorentwurf unter-
sucht werden. Zusa¨tzlich wird das Material der Na-
senleiste vera¨ndert, um auch konstruktive Entwu¨rfe
mit einer metallischen Nasenleiste zur Ku¨hlung zu
untersuchen. Als letztes wird der Massenausgleich
der Ruder variiert, indem die vor der Ruderachse
platzierten Punktmassen in ihrer Masse vera¨ndert
werden.
Diese Variationen fu¨hren zu einem Bereich fu¨r die
ersten Eigenfrequenzen einer Leitwerksseite, auf-
gelistet in TAB. 2. Hierbei stellt S1 die erste Schlag-
biegung dar, SW1 die erste Schwenkbiegung sowie
T1 die erste Torsionseigenform.
TAB. 2. Frequenzbereiche der ersten Leitwerksmo-
den (eingespannte Leitwerksha¨lfte)





Nachdem zuvor auf die Leitwerksstruktur eingegan-
gen wurde, sollen im Folgenden mo¨gliche Instabi-
lita¨tspha¨nomene sowie die verwendeten Methoden
zur Untersuchung vorgestellt werden.
3.1. Leitwerksflattern
Eine mo¨gliche Instabilita¨t wird durch das sog. Leit-
werksflattern verursacht. Dieses wird durch die In-
teraktion von Strukturschwingungen mit den durch
diese Schwingungen induzierten instationa¨ren Luft-
kra¨ften verursacht [4]. Zur Untersuchung des Leit-
werks werden Flatterrechnungen mit MSC Nastran
durchgefu¨hrt. Hierzu werden die Eigenfrequenz
und Da¨mpfung des gekoppelten aeroelastischen
Modells ohne Propeller fu¨r den Geschwindigkeits-
bereich bis 1.2 VD mit der pk-Methode ermittelt.
Dabei werden Rechnungen fu¨r alle mo¨glichen Pa-
rameterkombinationen durchgefu¨hrt und anschlie-
ßend die Da¨mpfung der einzelnen Moden ausge-
wertet. Alle Kombinationen, bei denen mind. eine
Mode eine negative Da¨mpfung im relevanten Ge-
schwindigkeitsbereich aufweist, werden nach dem
zu Grunde liegenden Flattermechanismus sortiert,
um die Ursache und damit mo¨gliche Gegenmaß-
nahmen ableiten zu ko¨nnen.
3.2. Bodenresonanz
Bezieht man den Propeller und seine dynamischen
Freiheitsgrade in die Stabilita¨tsbetrachtung mit ein,
kann es zu einem weiteren Instabilita¨tspha¨nomen
kommen, welches rein dynamischer Natur ist. Es
wird durch eine Kopplung von Freiheitsgraden der
Propellerbla¨tter (z.B. elastischen Blattschwingun-
gen) mit Freiheitsgraden der Lagerung (in diesem
Fall des Leitwerks) hervorgerufen. Diese sog. Bo-
denresonanz ist vor allem von Hubschraubern be-
kannt [5]. Im na¨chsten Abschnitt wird kurz auf die
Theorie eingegangen, um dann zwei Methoden zur
Berechnung vorzustellen.
3.2.1. Grundlagen
Bodenresonanz entsteht durch die Kopplung von
Eigenformen des Rotors, bei denen sich der
Schwerpunkt des Rotors (z.B. durch Biegung der
Bla¨tter) verschiebt (vgl. BILD 3). Der Rotorschwer-
punkt kreiselt dann um die Nabe und kann Ener-
gie aus der Rotation in das Aufschwingen der dar-
unterliegenden Basisstruktur speisen, falls die Krei-
selrichtung in die selbe Richtung und langsamer als
die Rotordrehung verla¨uft [6].
Um die Kopplung der Dynamik des Rotors mit
der der Lagerung zu beschreiben, bietet sich ei-
ne Formulierung der Rotordynamik in Rotorkoordi-
naten an. Hierbei wird die Bewegung des Rotors
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BILD 3. Zyklische Schwenkmode mit Verschiebung
des Rotorschwerpunkts
nicht aus einzelnen Blatteigenformen (im mitdre-
henden Koordinatensystem), sondern aus Eigen-
formen des gesamten Rotors (im ﬁxen Koordina-
tensystem) zusammengesetzt [5]. Die wichtigsten
Rotormoden sind dabei die sog. Kollektivmode, bei
der alle Bla¨tter in Phase schwingen, und die re-
gressiv bzw. progressiv zyklischen Moden, bei de-
nen die Bla¨tter mit einem Phasenversatz von je-
weils 120° schwingen. Letzteres erzeugt die zuvor
erwa¨hnte Kreiselbewegung des Rotorschwerpunk-
tes. Durch die Transformation der Blattschwingun-
gen in Rotorkoordinaten a¨ndert sich auch deren
Frequenzverhalten. Die Kollektivmode zeigt weiter-
hin das durch die Fliehkraftversteifung fu¨r ein ein-
zelnes Blatt typische, leicht ansteigende Frequenz-
verhalten (ωζ0 in BILD 4), wa¨hrend den zyklischen
Moden noch jeweils die Drehkreisfrequenz Ω po-
sitiv (fu¨r die progressive ωζ + Ω) bzw. negativ (fu¨r
die regressive |ωζ − Ω|) u¨berlagert wird [5]. Die re-
gressiv zyklische Rotormode kann dadurch ab ei-
ner bestimmten Drehzahl die Richtung wechseln
und als niederfrequent progressive Mode wieder in
der Frequenz ansteigen. Dieser Zustand wird su-
perkritisch genannt, da diese Mode das Potential
fu¨r eine mo¨gliche Bodenresonanz bietet, die immer
dann eintreten kann, wenn der aufstrebende, su-
perkritische Frequenzast eine Frequenz der Lage-
rung schneidet (vgl. eingekreiste Bereiche in BILD
4). An diesen Stellen wird das System durch den
Energietransfer in die Lagerung instabil [6].
3.2.2. Analytisches Modell
Zur Modellierung des dynamische Systems aus
Rotor und Leitwerk wird ein analytisches Modell
verwendet, welches Johnson [7] zur Modellierung
eines Kipprotor-Fluggera¨ts entwickelt hat. In die-















BILD 4. Beispiel fu¨r ein Campbell-Diagramm mit
zweifach auftretender Bodenresonanz (ge-
strichelt markierte Bereiche)
semModell werden drei Leitwerksfreiheitsgrade (je-
weils die erste Schlag- bzw. Schwenkbiegung so-
wie Torsion) mit zwei Blatteigenformen (Blattschlag-
und Schwenkbewegung) in Rotorkoordinaten ge-
koppelt.
Daraus ergibt sich ein Gleichungssystem mit neun
Freiheitsgraden zu:
(1) M¨x + D˙x + Kx = 0
Die Matrizen M, D und K enthalten dabei die
Tra¨gheits-, Da¨mpfungs- und Steiﬁgkeitsanteile von
Rotor und Leitwerk sowie die Koppelterme. Der
Vektor x setzt sich aus den kollektiven bzw. zykli-
schen Rotorschlag- (β) und -schwenkmoden (ζ) so-
wie den Leitwerksfreiheitsgraden zusammen:
x = [ β+1 , β−1 , ζ+1 , ζ−1 ,
β0 , ζ0 , S1 , SW1 , T1 ]
(2)
Fu¨r die Herleitung des Modells sowie die getrof-
fenen Annahmen sei auf die Referenz [7] ver-
wiesen. Die notwendigen dynamischen Daten fu¨r
Leitwerk und Propellerbla¨tter werden mit Hilfe der
FE-Modelle ermittelt. Die mit der Drehzahl anstei-
gende Frequenz der Propellerbla¨tter wird mittels
sog. Southwell-Koefﬁzienten approximiert [5]. Die-
se stellen einen Zusammenhang zwischen der ste-
henden Eigenkreisfrequenz ωNR und der Eigen-
kreisfrequenz des drehenden Blattes ωR sowie der
Drehkreisfrequenz Ω her:
(3) ω2R = ω2NR + Ω2Kw
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Der Southwell-Koeffizient Kw kann als konstant an-
genommen werden [5] und wird fu¨r jede Blatteigen-
form mittels zweier Modalanalysen des Blattes (dre-
hend und nichtdrehend) als Stu¨tzstellen ermittelt.
Das drehzahlabha¨ngige Gleichungssystem (1) wird
fu¨r jede Drehzahl im betrachteten Bereich bis 3000
min−1 auf seine Eigenwerte untersucht und damit
ein Campbell-Diagramm a¨hnlich zu BILD 4 erstellt.
An Hand der Da¨mpfung der einzelnen Moden so-
wie der Frequenzverla¨ufe lassen sich Bodenreso-
nanzen eingrenzen. Dieses Vorgehen wird fu¨r ver-
schiedene Parameterkombinationen wiederholt.
3.2.3. Mehrko¨rper-Simulation
Zur Verifikation der analytischen Ergebnis-
se werden zusa¨tzliche Simulationen mit der
Mehrko¨rpersoftware SIMPACK durchgefu¨hrt [8].
Hierbei mu¨ssen weniger Annahmen getroffen wer-
den, sodass z.B. eine Kopplung der Blattschlag-
und Schwenkbewegung durch die Verwindung der
Hauptachsen der Blattquerschnitte beru¨cksichtigt
werden kann. Das MKS-Modell besteht aus mehre-
ren miteinander gekoppelten flexiblen Ko¨rpern und
ist in BILD 5 abgebildet.
BILD 5. MKS-Modell einer Leitwerksseite
Zur Untersuchung des dynamischen Verhaltens
wird das System fu¨r jede Drehzahl um einen Gleich-
gewichtspunkt linearisiert und die zugeho¨rigen
Zustandsraummatrizen exportiert. Da die Formu-
lierung der dynamischen Gleichungen in SIM-
PACK in Relativkoordinaten geschieht, mu¨ssen die
Zustandsraummatrizen noch in Rotorkoordinaten
transformiert werden [9]. Anschließend ko¨nnen die
Eigenwerte der Systemmatrix bestimmt und so ein
Campbell-Diagramm erstellt werden.
3.3. Whirl-Flattern
Drehende Propeller weisen dynamische Kreisel-
schwingungen auf, die unter Anstro¨mung durch die
Einwirkung der aerodynamischen Kra¨fte am Pro-
peller instabil werden ko¨nnen. Dieses Pha¨nomen
wird Whirl-Flattern genannt [4].
3.3.1. Grundlagen
Das dynamische Verhalten eines elastisch gela-
gerten Propellers a¨hnelt dem eines starren Krei-
sels. Im einfachsten Fall weist dieser im Stillstand
zwei Kippeigenformen fu¨r Nicken und Gieren auf
(vgl. BILD 6 oben). Im drehenden Zustand sind
diese beiden Formen durch die Gyroskopie zu
zwei Whirl-Eigenformen gekoppelt (BILD 6 unten).
Beru¨cksichtigt man zusa¨tzlich die durch die Kreisel-
schwingungen induzierten Luftkra¨fte am Propeller,
entstehen weitere Kopplungen, die dann zu einer
Instabilita¨t fu¨hren ko¨nnen.
BILD 6. Eigenmoden eines Whirl-Systems [10]
Entscheidend fu¨r die Stabilita¨t des Systems aus
BILD 6 sind neben den Anstro¨mverha¨ltnissen (insb.
Fortschrittsgrad µ) vor allem die Einspannsteifig-
keiten. Typischerweise tra¨gt man die Whirl-Flatter-
Grenze deshalb in Abha¨ngigkeit dieser beiden Pa-
rameter auf (vgl. BILD 7). Man erkennt, dass der
Bereich kleiner Einspannsteifigkeiten und dabei ins-
besondere der gleicher Frequenzen kritisch fu¨r die
Stabilita¨t des Systems ist.
Die Stabilita¨t des Systems la¨sst sich aus dem ge-
koppelten Systems aus Strukturdynamik und Pro-
pelleraerodynamik ableiten:
M x¨+K x = P (V,Ω, x, x˙)
= KA x+ (DA +G) x˙
(4)
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BILD 7. Typische Whirl-Stabilita¨tsgrenze
Dabei sind auf der linken Seite die strukturdy-
namischen Terme mit der Steiﬁgkeitsmatrix K
und der Massenmatrix M abgebildet. Die Anteile
des Propellers lassen sich durch aerodyamische
Steiﬁgkeits- (KA in Gl. (4)) und Da¨mpfungsterme
(DA in Gl. (4)) sowie gyrospopische Terme (G in
(4)) abbilden. Die aerodynamische Terme werden
durch sog. Sto¨rkoefﬁzienten beschrieben, die die
durch Sto¨rbewegungen entstehenden aerodynami-
schen Sto¨rkra¨fte und -momente um die Propel-
lernabe entdimensioniert beschreiben [10]. Fu¨r die
vier Freiheitsgrade x = (y, z, θ und ψ) um die Pro-
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Der Koefﬁzient Cmθ beschreibt dabei z.B. das ent-
dimensionierte Sto¨rmoment um die Nickachse, wel-
ches aus einer stationa¨ren Nickwinkelsto¨rung ent-
steht. Die Koefﬁzienten werden mittels einer Strei-
fentheorie berechnet [11, 12], und sind unter an-
derem abha¨ngig von Anstro¨mgeschwindigkeit und
Drehzahl.
3.3.2. Ermittlung der Whirl-Flatter-Grenze
Zur Ermittlung der Stabilita¨tsgrenze fu¨r das Leit-
werk der FVA 30 wird Gl. (4) in modale Koordinaten
u¨berfu¨hrt:
(6) Mgen q¨+Kgen q = φT KAφ q+φT (DA+G)φ q˙
Unter der Annahme konstanter Eigenvektoren φ
und generalisierter Massen lassen sich so sehr
schnell und einfach Parameterstudien mit den Fre-
quenzen der ersten Leitwerksmoden durchfu¨hren
und so die Stabilita¨tsgrenze in Abha¨ngigkeit dieser
Frequenzen ermitteln. Hierzu werden fu¨r ein kon-
stantes Frequenzverha¨ltnis zweier Moden mit Kip-
panteil der Propellerebene (z.B. SW1 und T1) die
zugeho¨rigen Eintra¨ge der generalisierten Steiﬁg-
keitsmatrix Kgen skaliert. So wird entlang einer Ur-
sprungsgerade in BILD 8 die Stabilita¨t an verschie-
denen Punkten evaluiert und dabei iterativ die Sta-
bilita¨tsgrenze ermittelt. Fu¨hrt man dies fu¨r verschie-
dene Frequenzverha¨ltnisse durch, entsteht fu¨r jede
Parameterkombination eine Kurve wie in BILD 8.




















BILD 8. Iterative Bestimmung der Stabilita¨tsgrenze
3.3.3. Kombination mit Leitwerksaerodynamik
Weitergehend ko¨nnen die Matrizen aus Gl. (5)
auch direkt mit dem NASTRAN-Strukturmodell ge-
koppelt und so auch z.B. in eine Flatterrechnung
mit instationa¨rer Leitwerksaerodynamik einbezo-
gen werden. Hierzu werden die Matrizen mittels
DMIG-Eintra¨gen den strukturellen Steiﬁgkeits- und
Da¨mpfungsmatrizen u¨berlagert [13]. Aufgrund der
Geschwindigkeitsabha¨ngigkeit der Matrizen muss
dies allerdings fu¨r jede Geschwindigkeit neu ge-
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schehen. So kann jedoch der Einﬂuss der Propel-
lerterme auf das Flatterverhalten des Leitwerks und
andersherum untersucht werden.
3.3.4. Mehrko¨rpersimulation
Um auch den Einﬂuss ﬂexibler Bla¨tter zu
beru¨cksichtigen und weiterhin die oben be-
schriebene Methode zu veriﬁzieren, werden in der
Mehrko¨rpersimulation Whirl-Flatter-Rechnungen
durchgefu¨hrt und die Ergebnisse mit denen der
Streifentheorie verglichen. Dazu wird dem dyna-
mischen Modell ein Modell fu¨r die instationa¨re
Aerodynamik des Propellers hinzugefu¨gt. Hierzu
wird eine auf Verzo¨gerungsgliedern basierte, insta-
tiona¨re Streifentheorie verwendet [14]. Diese bildet
im Gegensatz zum oben verwendeten Modell die
gesamten aerodynamischen Kra¨fte und nicht nur
die Sto¨rgro¨ßen ab. Um den Unterschied zwischen
den aerodynamischen Modellen zu zeigen, wird zu-
erst ein einfaches Testmodell a¨hnlich zu BILD 6 mit
starren Bla¨ttern untersucht, um anschließend am
selben Modell auch den Einﬂuss der Blattﬂexibilita¨t
zu zeigen.
4. Ergebnisse
Im folgenden Abschnitt werden die Ergebnisse fu¨r
die Stabilita¨tsuntersuchungen des Leitwerks der
FVA 30 bzgl. Leitwerksﬂattern, Bodenresonanz und
Whirl-Flattern dargestellt.
4.1. Leitwerksﬂattern
Die klassischen Flatterrechnungen mit dem Voll-
modell des FVA 30 Leitwerks zeigen u¨ber den
gesamten Geschwindigkeitsbereich bis 1.2VD ver-
schiedene Flattermechanismen, die sich jedoch al-
le als Ruderﬂattern durch eine Kopplung der Ruder-
drehung bei freiem Ruder mit einer Leitwerksmo-
de identiﬁzieren lassen. Dabei koppeln zumeist die
erste symmetrische bzw antisymmetrische Schlag-
biegung mit der Ho¨hen- bzw Seitenruderdrehung.
Die Frequenz und Da¨mpfungskurven der symme-
trischen Moden sind in BILD 9 abgebildet. Man er-
kennt den Da¨mpfungseinbruch der ersten Schlag-
biegung bei Frequenzgleichheit mit der Ruderdre-
hung.
Der fu¨r die Stabilita¨t des Systems entscheidende
Parameter ist wie erwartet der verbaute Ruder-
massenausgleich. Dieser wird von null bis 100%




























BILD 9. Flatterkurven fu¨r die symmetrischen Leit-
werksmoden bei nicht ausreichendem Ru-
dermassenausgleich
variiert, wobei ein hundertprozentiger Massenaus-
gleich einem Ruder mit Schwerpunkt auf der Ru-
derachse entspricht. BILD 10 verdeutlicht den Ein-
ﬂuss des Rudermassenausgleichs auf die Stabilita¨t:
Bei ca 70% Rudermassenausgleich zeigen noch
fast alle betrachteten Kombinationen ein Ruderﬂat-
tern, wa¨hrend u¨ber 87 % Massenausgleich alle be-
trachteten Kombinationen stabil sind.
???????? ??????















BILD 10. Einﬂuss des Rudermassenausgleichs auf
die Stabilita¨t des Leitwerks
4.2. Bodenresonanz
Bei den Untersuchungen der Dynamik des Leit-
werks mit ﬂexiblem Propeller treten im gesam-
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ten Betriebs- und Parameterbereich keine Boden-
resonanzen auf. Ein Beispiel fu¨r ein Campbell-
Diagramm fu¨r eine Leitwerksha¨lfte ist in BILD 11
gezeigt.






















BILD 11. Campbell-Diagramm fu¨r Referenzkonﬁgu-
ration
Man erkennt die Moden des Leitwerks und des Pro-
pellers (gefu¨llte Marker). Die Propellermoden tre-
ten jeweils in Dreierpaarungen aus kollektiver so-
wie progressiv/regressiv zyklischer Mode auf. Der
Grund fu¨r das Fehlen einer Bodenresonanz liegt
in dem Verhalten der Bla¨tter bei steigender Dreh-
zahl. Durch die fu¨r einen Propeller typische starke
Blattverwindung von der Wurzel bis zur Spitze erge-
ben sich Biegemoden mit gemischten Schlag- und
Schwenkanteilen. Der Schlaganteil sorgt dabei fu¨r
eine starke Fliehkraftversteifung und damit einen
hohen Southwell-Koefﬁzienten Kw aus Gl. (3). So-
mit na¨hern sich alle regressiven Propellermoden je-
weils einer ansteigenden Asymptote an, statt die
Drehzahlachse zu schneiden und superkritisch zu
werden. Dies zeigt BILD 12, in dem exemplarisch
die stehende Schlageigenfrequenz der Bla¨tter ver-
ringert wurde. In BILD 11 erkennt man zudem die
gute U¨bereinstimmung zwischen analytischem und
MKS-Modell, da die gestrichelten MKS-Ergebnisse
fast deckungsgleich mit den analytischen Kurven
liegen.
4.3. Whirl-Flattern
Unter Beru¨cksichtigung der Propelleraerodynamik
wird zuerst der starre Propeller untersucht und mit
diesem Modell Parameterstudien durchgefu¨hrt, um














BILD 12. Asymptotische Verhalten der regressiven
Schlagmode
die Unsicherheit in der Stabilita¨tsgrenze herauszu-
ﬁnden. Anschließend wird an einzelnen Beispielen
der Einﬂuss der Leitwerksaerodynamik und der ﬂe-
xiblen Bla¨tter gezeigt.
4.3.1. Parameterstudien
Nach der in Abschnitt 3.3.2 beschriebenen
Methode werden fu¨r die verschiedenen Leit-
werksstrukturen die Stabilita¨tsgrenze bzgl.
Whirl-Flattern bestimmt. Daraus ergibt sich im
Stabilita¨tsdiagramm ein Unscha¨rfebereich so-
wohl fu¨r die Stabilita¨tsgrenze als auch fu¨r die
tatsa¨chliche Lage der Frequenzen. Dies ist in BILD
13 zu erkennen. Als dunkelgraues Band ist hier die
Einhu¨llende der ermittelten Whirl-Flatter-Grenzen
dargestellt, gemeinsam mit der Stabilita¨tsgrenze
fu¨r die Referenzkonﬁguration. Im oberen Teil in
Hellgrau dargestellt ist der tatsa¨chliche Frequenz-
bereich der untersuchten Leitwerksha¨lften. Die
Reserve gegen Whirl-Flattern ergibt sich nun aus
dem Abstand zwischen dem hellgrauen Bereich
zur Stabilita¨tsgrenze in dunkelgrau und betra¨gt
mindestens Faktor 4.5.
4.3.2. Einﬂuss der Leitwerksaerodynamik
Um weitergehend den Einﬂuss der Leitwerksae-
rodynamik auf die Whirl-Stabilita¨t und umgekehrt
zu untersuchen, werden Flatterrechnungen fu¨r eine
Leitwerkskombination durchgefu¨hrt, die ohne Pro-
peller stabil ist. Zusa¨tzlich zur klassischen Flatter-
rechnung werden dann Untersuchungen nur mit
der Propelleraerodynamik sowie mit beiden Effek-
ten gleichzeitig durchgefu¨hrt. BILD 14 zeigt die
sich ergebenden Da¨mpfungsverla¨ufe fu¨r die er-
sten fu¨nf symmetrischen Leitwerksmoden. Man er-
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BILD 13. Whirl-Flatter-Grenze mit Unsicherheit
kennt, dass im Falle der kombinierten Aerodynamik
sich beide Da¨mpfungsanteile u¨berlagern, was dazu
fu¨hrt, dass in allen Moden die kombinierte Aerody-
namik bei ho¨heren Da¨mpfungen liegt.






















BILD 14. Da¨mpfung der Leitwerksmoden fu¨r ver-
schiedene Aerodynamik-Kombinationen
4.3.3. MKS-Vergleich
Um den prinzipiellen Einﬂuss der Flexibilita¨t der
Propellerbla¨tter auf die Whirl-Stabilita¨t zu zeigen
sowie die verwendete Streifentheorie fu¨r die Propel-
leraerodynamik zu veriﬁzieren, werden Vergleichs-























BILD 15. Vergleich der Whirl-Flattergrenzen zwi-
schen Streifentheorie und MKS
Zu erkennen ist eine gute U¨bereinstimmung zwi-
schen den beiden Aerodynamik-Modellen fu¨r den
starren Propeller. Abweichungen zeigen sich nur
entlang Divergenzgrenze sowie an der Spitze der
Whirl-Flatter-Glocke, diese bleiben jedoch unter 10
%. Gro¨ßer ist der Einﬂuss der Blattﬂexibilita¨t. Bei
deren Beru¨cksichtigung zeigt sich ein deutlich sta-
bileres Verhalten des Systems, was an der weiter
innen liegenden Stabilita¨tsgrenze erkennbar ist.
5. SCHLUSSFOLGERUNG & AUSBLICK
Zusammenfassend ergeben die Ergebnisse aus
Abschnitt 4 ein positives Bild fu¨r die Stabilita¨t des
aktuellen Leitwerksentwurfs der FVA 30. Bis auf ein
auftretendes Ruderﬂattern bei freier Steuerung tre-
ten keine weiteren Instabilita¨ten im gesamten Be-
triebsbereich auf. Wie Abschnitt 4.1 zeigt, la¨sst sich
das Ruderﬂattern jedoch mit einem ausreichenden
Rudermassenausgleich beseitigen. Die Ergebnisse
in Abschnitt 4.2 machen weiterhin deutlich, dass
eine Bodenresonanz aufgrund der Propellerblatt-
geometrie und dem daraus resultierenden dynami-
schen Verhalten nicht auftreten kann. Laut den mit-
tels Streifentheorie am starren Propeller ermittel-
ten Whirl-Flatter-Ergbnisse aus Abschnitt 4.3.1 wei-
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rechnungen fu¨r ein einfaches System a¨hnlich zu
BILD 6 mittels MKS durchgefu¨hrt. Hierbei werden
die Bla¨tter zuerst starr behandelt und spa¨ter jeweils
die erste Schlag- und Schwenkbiegung der Bla¨tter
mit beru¨cksichtigt. Das Ergebnis zeigt BILD 15.
sen die aktuellen Leitwerksentwu¨rfe zudem hohe
Reserven bzgl. der ersten Eigenfrequenzen bzgl.
Whirl-Flattern auf, die bei Beru¨cksichtigung der in-
stationa¨ren Aerodynamik des Leitwerks noch wei-
ter steigen. Sowohl fu¨r die Bodenresonanz als auch
die Whirl-Flatter-Rechnungen zeigen zudem Studi-
en mittels MKS eine gute U¨bereinstimmung mit den
Ergebnissen der Parameterstudien und damit die
Anwendbarkeit der verwendeten Methoden.
Ein Grund fu¨r das Ausbleiben aeroelastischer Insta-
bilita¨ten ist die hohe Masse der verbauten Motoren.
Zwar senken ho¨here Massen die Eigenfrequenzen,
allerdings mu¨ssen die Massen auch statisch getra-
gen werden und fu¨hren so zu einem soliden und
steifen Strukturentwurf. Dies fu¨hrt schlussendlich
zu einem geringen Verha¨ltnis zwischen aerodyna-
mischen Kra¨fte und den strukturellen Anteilen, so-
dass starke aeroelastische Kopplungen ausbleiben.
Die in dieser Arbeit erarbeiteten Zusammenha¨nge
finden nun Eingang in das weitere Design der FVA
30. Zudem ko¨nnen die gesammelten Methoden da-
zu verwendet werden, den Entwurf weiterhin auf
seine Stabilita¨t zu untersuchen und so auch De-
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